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摘要    针对高速飞行器大容积、高升力、低阻力和高升阻比设计需求, 本文首次提出一种带有高压捕
获翼的新型气动布局概念. 与传统升力体或乘波布局比较, 该布局的主要特点为在飞行器机体背风面增
加了与来流方向平行的曲面翼, 称之为高压捕获翼. 在高速巡航飞行条件下, 通过合理的配置, 高压捕
获翼可以捕获来流经机体上壁面压缩后形成的高压区, 利用捕获翼上下表面形成的大压力差使飞行器的
升力获得大幅补偿. 同时飞行器的升阻比可获得大幅提升. 此外, 当飞行器容积及重量增加时, 其上壁
面压缩增强, 可使捕获翼的升力进一步增大, 从而实现升力与重力的自补偿效果. 几个概念实例计算结
果均表明, 增加高压捕获翼后飞行器的升力可大幅提升达 30%以上, 升阻比提升一般可达 20%以上. 
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吸气式亚燃 /超燃冲压发动机或火箭发动机 , 亦包  
括无动力高速滑翔飞行器. Breguet 方程指出, 在巡航
飞行条件下, 飞行器的巡航距离可以采用下述公式
估算:  
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上式中, R 为巡航距离, V 为飞行速度, (L/D)为飞行器
的升阻比, Isp 为发动机比冲, Wi 和 Wf 分别为起点和终
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成 , 改变基准流场可以获得不同下压缩面(流面)的   










































称为高压捕获翼(High Pressure Zone Capture Wing, 



















HCW 布局的基本设计原理如图 1 所示. 图中, 
AF 为机体, 采用压缩-膨胀设计, 可提供较大容积, 
且容积随前缘压缩角的增大而增加. HCW 为高压捕
获翼. HCW 产生高升力的原理如下: 高速来流经飞
行器机体前缘楔形压缩后, 产生一道压缩激波 W1, 
其激波角和压缩强度与来流马赫数和前缘楔角的大
小相关. 来流过此激波后, 压力增加, 马赫数减小, 
流动方向向上折转. 来流继续前进向上遇 HCW 后, 
形成二次压缩激波 W2, 经二次压缩后, 压力进一步
升高. 另一方面, 由于机体的作用, 来流过拐点后进
行膨胀, 产生前马赫线 LM 和后马赫线 EM, 高压气
体经过膨胀区后压力下降, 流向飞行器下游. 通过分
析上述流动过程可知, 引入 HCW 后, 图 1 中 ABC 三
个点所围成的三角形范围内将形成一个极高的高压
区, 而 HCW 的上表面压力与来流压力基本相等, 这
样在 HCW 的上下表面将产生一个较大的压力差, 使




图 1  高压捕获翼(HCW)布局基本设计原理图示 




基于上述定性分析 , 应用斜激波-膨胀波理论 , 
经简单的推导整理, 可以获得 HCW 上下表面的压力
比值如下 
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 (3) 
其中, Pl为HCW下表面压力, Pu为上表面压力, γ为比
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其中 θ 为膨胀角.  
依据上述计算公式, 我们在不同前缘压缩角(固
定来流马赫数为 6)和不同来流马赫数(固定前缘压缩
角为 12°)条件下计算了 HCW 的上下表面压力比值, 
此处以来流压力作为参考量对上下表面的压力进行
归一化 . 结果如图 2 所示 . 此结果明显说明引入





设计外形来验证 HCW 气动布局的实际效果.  
2  概念外形设计实例和计算结果 
以下基于前述设计思想给出几个三维设计实例, 
并通过与不带HCW的常规布局比较来验证该布局的




的欧拉方程或层流 Navier-Stokes 方程, 暂不考虑湍
流的影响; (4) HCW 的外形采用较为简单的矩形. 这 





图 2  (网络版彩图) HCW 上下表面压力差随压缩角(a)和 
马赫数(b)变化曲线 
Figure 2  (Color online) Pressure difference between the lower and 
the upper surface of the HCW with different compression angles (a)  
and Mach numbers (b). 
 
些简化措施可使布局设计变得相对简单, 计算消耗
少, 且可以抓住 HCW 的主要优势, 即升力补偿作用.  
2.1  实例 1 
机体为半锥角 14°的正圆锥体, 长度给定 1 m. 
HCW 采用半圆柱面设计, 其俯视形状为矩形, 厚度
为 2 mm, 长度为 0.3 m. 构型三维效果图(半)如图 3
所示.  
来流马赫数为 6, 来流参数按飞行高度 25 km 设
定, 计算模型采用欧拉模型. 由于机体为轴对称体, 不
采用 HCW 时, 0°飞行攻角条件下其升力和升阻比均
为 0. 增加HCW后, 其 0°攻角条件下升力为 4233.5 N, 
升阻比提升至 1.81. 对称面压力分布云图如图 4 所示. 
从图中可以看出, 尽管此例为轴对称型, 但通过合理




图 3  实例 1 外形的三维效果图 
Figure 3  Three-dimensional shape for case 1. 
 
 
图 4  实例 1 对称面的压力分布云图 
Figure 4  Pressure contour in the symmetrical plane for case 1. 
 
2.2  实例 2 
机体为半锥角 14°的半锥体, 长度为 1 m. 此构
型可视作美国 HTV-2 构型的简化设计. HCW 投影形
状为矩形, 厚度为 2 mm. 外形如图 5 所示.  
计算条件仍为飞行马赫数 6, 飞行高度 25 km, 
计算模型采用欧拉模型. 由于机体为半轴对称体, 其
上壁面对来流进行压缩, 其下壁面与来流平行, 因而
在 0°飞行攻角条件下其升力为2082.4 N, 阻力为
1005.6 N, 升阻比为2.07(由于上压缩面产生较大负
升力, 故升阻比为负). 添加 HCW 后, 其 0°攻角条件





图 5  实例 2 外形的三维效果图 
Figure 5  Three-dimensional shape for case 2. 
 
2.57. 对称面压力分布云图如图 6 所示, 从此图中亦
可明显看出 HCW 上下表面的巨大压力差.  
2.3  实例 3 
机体为半锥型/半圆柱组合体, 长度 1 m, 机体半
锥角为 8°. 带有下三角翼压缩面, 三角翼压缩面与体
轴给定 10°的装配攻角, 三角翼后掠角为 70°, 厚度为
10 mm. 该构型与文献[2]给出的布局思路一致. HCW
投影形状为矩形, 厚度为 5 mm. 三维外形如图 7 所
示. 计算条件为飞行马赫数 6, 飞行高度 25 km, 计算
模型采用层流模型.  
在 0°飞行攻角条件下, 无 HCW 时, 飞行器升力
为 2330.2 N, 阻力为 750.6 N, 升阻比为 3.1. 增加
HCW 后, 飞行器升力为 3092.8N, 升力提升约 32%, 
阻力为 805.4 N, 提高约 7.3%, 升阻比提升至 3.84, 
提高约 24%. 对称面压力分布云图如图 8 所示. 从图
中可以看出, 来流经飞行器下压缩面和HCW压缩后,  
 
 
图 6  实例 2 对称面的压力分布云图 
Figure 6  Pressure contour in the symmetrical plane for case 2. 
 
图 7  实例 3 外形的三维效果图 
Figure 7  Three-dimensional shape for case 3. 
 
 
图 8  实例 3 对称面的压力分布云图 
Figure 8  Pressure contour in the symmetrical plane for case 3. 
 
压力均急剧升高, 由于采用双压缩面设计, 其气动性
能也优于前述两种构型. 此外, HCW 的效果亦十分
明显.  
2.4  实例 4 
机体为半锥型/半圆台组合体, 长度 4 m, 前缘半
锥角为 8.53°. 带有乘波体压缩面, 乘波体压缩面与
体轴给定 4°的装配攻角. HCW 俯视投影形状为矩形, 
厚度为 2 mm, 长度为 2.18 m. 外形如图 9 所示. 计算
条件为飞行马赫数 6, 飞行高度 30 km. 采用层流模
型计算.  
在 0°飞行攻角条件下, 无 HCW 时, 飞行器升力
为 17912.8 N, 阻力为 5285.8 N, 升阻比为 3.39. 增加
HCW 后, 飞行器升力提高至 23780.2 N, 升力提升约
32.8%, 阻力为 5552 N, 提高约 5%, 升阻比提升至
4.28, 升阻比提高约 26.3%. 对称面压力分布云图如
图 10 所示. 从图中亦可看出增加 HCW 后, 机体压缩
后产生的高压区被 HCW 所捕获.  





图 9  实例 4 外形的三维效果图 




图 10  实例 4 对称面的压力分布云图 
Figure 10  Pressure contour in the symmetrical plane for case 4. 
 
3  高压捕获翼气动布局的进一步分析 
前述几个实例主要通过几种不同的机体/高压捕
获翼的配置来验证 HCW 气动布局的有效性. 从结果
来看, 通过引入高压捕获翼, 飞行器的升力可获得至
少 30%的提升, 其升阻比的提升效果也在 20%以上. 
可见增加HCW后, 飞行器的气动性能改善十分明显. 
但前述实例主要验证HCW布局对飞行器的升阻性能
的改善, 对飞行器外形及 HCW 的外形进行了较大幅
度的简化. 显然, 在实际的飞行器设计中, 必会涉及
到许多其他问题, 以下将对其中的几个关键问题进
行定性分析和讨论.  








圆锥, 其激波面的剖面型线也是圆形.  
在前述的四个实例中, HCW 的俯视形状均采用
矩形, 其长度也相对较长. 这是从简化分析的角度出
发, 未考虑翼边缘的三维效应. 此外, HCW 采用与来
流平行的柱面薄翼, 其阻力主要来自摩擦阻力. 由于
计算分析主要采用欧拉方程或层流模型, 黏性阻力
所占份额相对较小, 因此 HCW 的长度选取对前述几
个概念外形的气动性能影响不大.  
图 11 给出了前述四个概念实例中机体上表面和
HCW 下表面的压力分布云图. 从图中可以看出, 对




十分小, 过长的捕获翼将主要导致摩阻增加. 显然, 
HCW 的长度及其形状将存在一个最优状态, 而从现
有的几个实例来看, 通过合理的设计, HCW 的尾缘
基本可限定在飞行器的总长范围之内. 在此条件下, 
HCW 的湿润面积与飞行器的总湿润面积相比是一个
小量, 因此引入 HCW 后飞行器总阻力的增加也将远
小于升力的增加.  






的外形, 采用 k-ε 全湍流模型进行了计算分析. 图 12
给出了无黏及湍流计算条件下HCW下表面压力分布
比较. 表 1 给出了上述两种条件下各部件和总体的气





图 11  机体上表面和 HCW 下表面压力分布云图 
(a)–(d): 实例 1–4 




图 12  无黏/湍流条件下 HCW 下表面压力分布比较(case 1) 
Figure 12  Pressure contours comparison of lower surfaces between 
invisid and turbulent computational conditions for the HCW (case 1). 
Body 表示机体圆锥面, Base 表示圆锥底部, All 为总
的气动参数.  
表 1 的结果可以看出 , 在全湍流计算条件下, 
HCW 的阻力增加 213 N, 机体锥面阻力增加 365 N, 
底阻相应减小将近 30 N. 但从图 12 的压力分布比较
可以看出, 在湍流条件下, HCW 下表面高压分布区
增大, 因此此部分的升力亦有 358 N 的提升. 综合来
看, 尽管湍流条件下 HCW 对升阻比的提升效果减弱
约 12%左右, 但仍十分可观. 此外, 此实例中机体采
用锥角较大的正圆锥体, 容积率大且湿润面积小, 因
此 HCW 的湿润面积在总湿润面积中占据较大份额, 
对于其他外形而言, 通过对 HCW 的合理优化, 其湿
润面积及比例可进一步减小, HCW 的摩擦阻力对飞
行器总阻力的影响也会相应减弱.  
3.3  气动热问题 
由于 HCW 采用薄翼结构, 其翼厚度限制了翼前 
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表 1  无黏/湍流条件下 HCW 布局气动性能比较(实例 1) 
Table 1  Aerodynamic performance comparison between invisid and turbulent computational conditions for the HCW configuration case 1 
 Invisid  Turbulent 
 D (N) L (N) L/D  D (N) L (N) L/D 
HCW 280.6 4230.7 15.08  493.6 4589.3 9.30 
Body 1584.7 0.0 0.0  1949.7 0.0 0.0 
Base 471.8 0.0 0.0  442.6 0.0 0.0 
All 2337.0 4233.5 1.81  2886.0 4593.0 1.59 
 
 
图 13  波后马赫数随压缩角(a)及来流马赫数(b)的变化曲线 





后的流场. 图 13 分别给出了依据二维斜激波关系式
计算获得的波后马赫数随前体压缩角(在马赫数 6 条
件下)和来流马赫数(在压缩角为 12°条件下)的变化曲
线. 从这两条曲线可以看出, 来流经前体压缩后, 其
马赫数大幅减小, 因此可在较大程度上缓解热防护
问题. 但显然, 随来流马赫数进一步增大至热防护问
题无法缓解时, HCW 的厚度必须增加, 因此将导致
结构重量和激波阻力的大幅增加, 此时 HCW 气动布
局的有效性也将相应减弱.  




从目前的计算结果来看, 引入 HCW 后, 飞行器的升









其结果将使 HCW 的升力进一步增加. 因此, HCW 可




提出, 因此主要针对理论和概念分析. 在实际中, 一
种新型气动布局的设计必将伴随诸多相关问题. 例
如, 由于气动热防护和结构强度的限制, HCW 的厚
度必然随来流马赫数的增加而增加. 由此带来的必
然结果是HCW气动布局的性能将伴随飞行马赫数的
增加而降低, 即 HCW 布局的主要适用范围和条件将
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Conceptual studies of the high pressure zone capture wing 
configuration for high speed air vehicles 
CUI Kai*, LI GuangLi, HU ShouChao & QU ZhiPeng 
State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences,  
Beijing 100190, China 
To aim at design requirements of large capacity, high lift, low drag, and high lift-to-drag ratio for high speed air 
vehicles, a new aerodynamic configuration concept, named high pressure zone capture wing (HCW) configuration is 
firstly proposed in this paper. By comparison with traditional lift body or waverider configurations, the new feature of 
the HCW configuration is to introduce a surface wing, which is upon the airframe of the vehicle and paralleled with 
the free stream. In high speed cruising conditions, the HCW can capture the high pressure zone compressed by the 
upper surface of the vehicle. Thus the lift of the vehicle can get a considerable compensation due to the large pressure 
difference between the upper and the lower surface of the HCW. The lift-to drag ratio can also obtain a large 
improvement as a result. Besides, the increase of the volume and the weight of the vehicle will lead to higher lift of 
the HCW. Therefore, a self-compensation effect between the lift and the weight of the vehicle is achieved. Totally 
four conceptual configurations with different airframes and HCWs are designed as well as their aerodynamic 
performance were evaluated by computational fluid dynamics as examples. The results clearly demonstrate the high 
aerodynamic performance of the HCW configuration. In almost all cases, the lift of the HCW configuration increases 
by more than 30 percent compared with the configuration without the HCW while the lift-to-drag ratio increases by 
20 percent above.  
high-speed air vehicles, aerodynamic configuration, high pressure zone capture wing, lift compensation, 
lift-to-drag ratio 
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